2798302 C 1 


RU 


РОССИЙСКАЯ ФЕДЕРАЦИЯ (19) 


ФЕДЕРАЛЬНАЯ СЛУЖБА 
ПО ИНТЕЛЛЕКТУАЛЬНОЙ СОБСТВЕННОСТИ 


11 
RU "” 


(51) МПК 
B64C 9/12 (2006.01) 
B64C 21/00 (2006.01) 


2 798 302°” C1 


(12) ОПИСАНИЕ ИЗОБРЕТЕНИЯ К ПАТЕНТУ 


(52) СПК 
B64C 9/12 (2023.01); B64C 21/00 (2023.01) 


(21)(22) Заявка: 2022130608, 25.11.2022 


(24) Дата начала отсчета срока действия патента: 
25.11.2022 


Дата регистрации: 
21.06.2023 


Приоритет(ы): 
(22) Дата подачи заявки: 25.11.2022 


(45) Опубликовано: 21.06.2023 Бюл. № 18 


Адрес для переписки: 
125284, Москва, ул. Поликарпова, 23А, ОКБ 
Сухого, первому зам. управляющего директора 
директору ОКБ Сухого М.Ю. Стрельцу 


(72) Автор(ы): 
Стрелец Михаил Юрьевич (RU), 
Тарасов Алексей Захарович (RU), 
Шкода Александр Васильевич (RU), 
Токарев Владимир Николаевич (RU), 
Крючков Владимир Витальевич (RU), 
Федоров Юрий Алексеевич (RU), 
Коротаев Василий Сергеевич (RU), 
Булатов Алексей Сергеевич (RU) 


(73) Патентообладатель(и): 
Публичное акционерное общество 
"Объединенная авиастроительная 
корпорация" (ПАО "ОАК") (RU) 


(56) Список документов, цитированных в отчете 
о поиске: RU 2443603 C1, 27.02.2012. JP 6321189 
A, 22.11.1994. RU 2770885 C1, 25.04.2022. US 
4146200 A1, 27.03.1979. 


(54) САМОЛЕТ СО СНИЖЕННОЙ НАГРУЗКОЙ HA ХВОСТОВУЮ ЧАСТЬ ФЮЗЕЛЯЖА И 
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(57) Реферат: 

Изобретение относится к авиационной технике 
и касается самолетов со сниженной нагрузкой на 
горизонтальное оперение и хвостовую часть 
фюзеляжа, эксплуатируемых при сверхзвуковых 
скоростях полета. Самолет включает фюзеляж, 
крыло с управляющими поверхностями, 
включающими левый и правый флапероны, 
цельноповоротное горизонтальное оперение. При 
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этом флапероны выполнены с возможностью 
синфазного отклонения при сверхзвуковых 
режимах полета в зависимости от числа Маха и 
угла отклонения горизонтального оперения. 
Достигается снижение аэродинамических 
нагрузок на горизонтальное оперение и на 
хвостовую часть фюзеляжа, улучшение тактико- 
технических характеристик самолета. 4 ил. 
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(54) AIRCRAFT WITH REDUCED LOAD ON THE TAIL FUSELAGE AND HORIZONTAL TAIL 


(57) Abstract: 

FIELD: aviation technology. 

SUBSTANCE: invention concerns aircraft with 
reduced load on the horizontal tail and tail section of 
the fuselage, operated at supersonic flight speeds. The 
aircraft includes a fuselage, a wing with control 
surfaces, including left and right flaperons, all-moving 
horizontal tail. At the same time, the flaperons are 
configured with the possibility of in-phase deviation in 
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supersonic flight modes depending on the Mach number 
and the angle of deviation of the horizontal tail. 
EFFECT: reduction of aerodynamic loads on the 
horizontal tail and on the tail section of the fuselage, 
improvement of the performance characteristics of the 
aircraft. 
1 cl, 4 dwg 
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Область техники 

Настоящее изобоетение относится к авиационной технике, а именно к самолету со 
сниженной нагрузкой на горизонтальное оперение и хвостовую часть фюзеляжа, и 
может использоваться для снижения аэродинамической нагрузки на самолеты 
интегральной аэродинамической компоновки и различные самолеты схожей 
аэродинамической схемы, эксплуатируемые при сверхзвуковых скоростях полета. 

Уровень техники 

Для увеличения эффективности рулей высоты на сверхзвуковых скоростях полета 
самолет оснащается цельноповоротным горизонтальным оперением с возможностью 
его синфазного и дифференциального отклонения. При выполнении прямолинейного 
горизонтального полета и маневрировании с около нулевой или отрицательной 
вертикальной перегрузкой на малых высотах на сверхзвуковых скоростях на 
горизонтальное оперение действуют большие аэродинамические нагрузки, возникающие 
из-за больших углов отклонения горизонтального оперения, необходимых для 
парирования кабрирующего момента самолета. Аэродинамические нагрузки, 
действующие на горизонтальное оперение, приводят также к увеличению изгибающего 
момента на хвостовой части фюзеляжа. Для обеспечения безопасности полетов 
необходимо увеличение прочности конструкции горизонтального оперения и хвостовой 
части фюзеляжа, а также использование более мощного привода горизонтального 
оперения, что приводит к увеличению массы самолета. 

Из уровня техники патент RU 2440916 СІ, опублик. 27.01.2012, Кл. B64D 27/20, B64D 
33/02, известен самолет интегральной аэродинамической компоновки, на котором 
горизонтальное оперение выполнено цельноповоротным с возможностью его 
синфазного и дифференциального отклонения, а крыло оснащено флапероном для 
управления приращением подъемной силы на режимах взлета и посадки и для 
управления креном. 

В качестве недостатка данного самолета можно указать отсутствие способа снижения 
нагрузок на горизонтальное оперение при сверхзвуковых скоростях полета для 
уменьшения веса конструкции горизонтального оперения и хвостовой частью фюзеляжа, 
а также уменьшению необходимой мощности привода. 

Раскрытие сущности изобретения 

Задача изобретения заключается в снижении аэродинамических нагрузок на агрегаты 
планера. 

Техническим результатом достигаемым изобретением является снижение 
аэродинамических нагрузок на горизонтальное оперение и на хвостовую часть 
фюзеляжа, что способствует уменьшению веса конструкции горизонтального оперения 
и хвостовой части фюзеляжа, а также уменьшению необходимой мощности привода 
горизонтального оперения, и улучшение тактико-технических характеристик самолета. 

Заявленный технический результат достигается в самолете со сниженной нагрузкой 
на горизонтальное оперение и хвостовую часть фюзеляжа, включающий фюзеляж, 
крыло с управляющими поверхностями, включающими левый и правый флапероны, 
цельноповоротное горизонтальное оперение, при этом флапероны выполнены с 
возможностью синфазного отклонения при сверхзвуковых режимах полета в 
соответствии со с зависимостью: 


prar тіп {Ky ro, бфлап бах) , 
где 
do nan - УГол синфазного отклонения флаперона, 
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тіп - функция выбора минимального значения из выборки, 
Км - коэффициент пропорциональности между углом отклонения горизонтального 


оперения и углом отклонения флаперонов, зависящий от числа Маха, 
М - число Маха, 
Фго - угол отклонения цельноповоротного горизонтального оперения, 


бфлап тах - Максимальный угол отклонения флаперона, 
при этом 
Км=0, если число Маха M<Mj, при M;<!1,0, 


Км=Кммах, если число Маха М>МЬ, при M>>1,0, где 
KMmax - максимальное значение коэффициента пропорциональности. 


При отклонении флаперонов на положительный угол Ӧфлап в соответсвии с указанной 


зависимостью на флаперонах и крыле возникает аэродинамическая сила, направленная 
на уменьшение кабрируюшего момента самолета. Вследствие этого уменьшается и угол 
отклонения горизонтального оперения, необходимый для парирования кабрирующего 
момента, что приводит к уменьшению нагрузок на горизонтальное оперение и, как 
следствие, к уменьшению нагрузок на хвостовую часть фюзеляжа. 

Кроме того, при отклонении флаперонов из-за изменения характера течения потока 
перед горизонтальным оперением центр давления аэродинамической силы на 
горизонтальное оперение смещается к его оси вращения, что дополнительно уменьшает 
шарнирный момент. При этом нагрузки на флапероны и крыло несколько возрастают, 
но не превышают величин, реализуемых при маневрировании с положительными 
вертикальными перегрузками. 

Краткое описание чертежей 

Изобретения поясняется следующими изображениями: 

фиг. 1 - общий вид самолета; 

фиг. 2 - зависимость угла отклонения консолей горизонтального оперения от числа 
Маха полета; 

фиг. 3 - зависимость аэродинамической нагрузки, действующей на консоли 
горизонтального оперения, от числа Маха полета; 

фиг. 4 - зависимость шарнирного момента, действующего на консоли горизонтального 
оперения, от числа Маха полета. 

На фиг. 1 используются следующие обозначения: 

1 - фюзеляж, 

2 - правая консоль крыла, 

3 - левая консоль крыла, 

4 - головная часть фюзеляжа, 

5 - хвостовая часть фюзеляжа, 

6 - правовое цельноповоротное горизонтальное оперение, 

7 - левое цельноповоротное горизонтальное оперение, 

8 - правый флаперон, 

9 - левый флаперон. 

Осуществление изобретения 

На фиг. 1 изображен самолет интегральной аэродинамической компоновки, на 
котором средняя часть фюзеляжа | состыкована с правой 2 и левой 3 консолями крыла, 
головной 4 и хвостовой 5 частями фюзеляжа. На хвостовой части 5 фюзеляжа 
установлено цельноповоротное горизонтальное оперение, выполненное в виде правой 
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б и левой 7 консолей. На крыле установлены правый 8 и левый 9 флапероны. Самолет 
снабжен силовой установкой. 
При выполнении самолетом прямолинейного горизонтального полета и 
маневрировании с около нулевой или отрицательной вертикальной перегрузкой у земли 
5 на сверхзвуковых скоростях возникает большой кабрирующий момент, вследствие 
чего углы отклонения горизонтального оперения приобретают большие положительные 
значения (отклоняются задней кромкой вниз), что приводит к возникновению больших 
нагрузок на горизонтальное оперение. Угол отклонения горизонтального оперения в 
первую очередь зависит от величины момента тангажа, который необходимо 
0 парировать. 
Угол отклонения горизонтального оперения фго и угол атаки а определяются из 
решения системы уравнений балансировки самолета, которая при нулевом угле 
отклонения флаперонов имеет следующий вид: 


15 CyotCy* at Су: фго=(тпу)/(9:8) 
motm,* atm," 9 фго=0 
где 
Суо, Ш» - безразмерные коэффициенты нормальной силы и момента тангажа 
20 самолета при нулевом угле атаки о=0, 
у“, m,%, Cy, т, ГО - безразмерные коэффициенты аэродинамических 


производных нормальной силы и момента тангажа самолета по углу атаки и по углу 
отклонения горизонтального оперения, 
д ro - угол отклонения цельноповоротного горизонтального оперения, 
а - угол атаки, 


т - масса самолета, 
пу - вертикальная перегрузка, 


q - скоростной напор, 
30 S - характерная площадь самолета. 
Аэродинамическая нагрузка в виде аэродинамических сил Рго иввиде шарнирного 


момента Миго, действующих на левую или правую консоль горизонтального оперения, 
определяется следующими формулами: 


35 Рго=(Сугоо+Суго at Суго °-@ro):q:Sro 
Muro= Pro'laa 
Где 
Рго - аэродинамическая сила, 
40 Cyroo - безразмерный коэффициент нормальной силы на горизонтальное оперение 
при нулевом угле атаки a=0. 
Суго?, Суго®о - безразмерные коэффициенты аэродинамической производной 


нормальной силы на горизонтальное оперение по углу атаки и по углу отклонения 
45 горизонтального оперения, 
Фго - угол отклонения горизонтального оперения, 
о - угол атаки, 
q - скоростной напор, 
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Ѕго - площадь горизонтального оперения, 
Muro - шарнирный момент, 


1 цд. - расстояние между центром давления аэродинамической силы на горизонтальное 


оперение и осью вращения горизонтального оперения по нормали к ней. 
Для снижения нагрузок на горизонтальное оперение флапероны отклоняются 


синфазно на положительный угол Ӧфлап задней кромкой вниз, который зависит от 


числа Маха М полета и угла отклонения горизонтального оперения Pro. При этом 
для определения угла отклонения горизонтального оперения при отклонении 
флаперонов Pro(spnan) и угла а атаки а используется система уравнений балансировки 
с дополнительными членами: 


Cyt C,*: ауел у Saunt о ў Propran (Иа у пу)/(9: 5) 


а. ӧфлап. ГО, = 

п-т, ‘от, Ф Ӧфлап т? Propran 0 

где 

Cpe. m;t" - безразмерные коэффициенты аэродинамических производных 
нормальной силы и момента тангажа самолета по углу отклонения флаперонов, 

Сл, Mz0 - безразмерные коэффициенты нормальной силы и момента тангажа 

у0› 

самолета при нулевом угле атаки ©=0, 

Су, m7, СУ?ГО, па,9ГО - безразмерные коэффициенты аэродинамических производных 


нормальной силы и момента тангажа самолета по углу атаки и по углу отклонения 
горизонтального оперения, 


бфлап - Угол отклонения флаперона, 


Фго(ёфлап) - угол отклонения горизонтального оперения при отклонении флаперонов, 


о - угол атаки, 
т - масса самолета, 
пу - вертикальная перегрузка, 


q - скоростной напор, 
S - характерная площадь самолета. 
На самолете реализована возможность синфазного отклонения флаперона на 


положительный угол Soran OT нуля до максимального значения пропорционально углу 


отклонения горизонтального оперения с коэффициентом пропорциональности, который 
в свою очередь изменяется в трансзвуковом диапазоне линейно в зависимости от числа 


Маха полета в пределах от нуля Км=0, если число Маха М<М|, при М! <1.,0, до 
максимального значения Км=Кмпах, если число Маха М>МЬ, при М>>1,0, в 
соответствии со следующей зависимостью: 

Sgaan=min {Ku Ero, Sinan fees 

где 

Ӧфлап - Угол синфазного отклонения флаперона, 


min - функция выбора минимального значения из выборки, 
Км - коэффициент пропорциональности между углом отклонения горизонтального 


оперения и углом отклонения флаперонов, зависящий от числа Маха (М), 


Стр.: 8 


10 


15 


20 


25 


30 


35 


40 


45 


КО 2798 302 C1 


М - число Маха, 

Фго - угол отклонения горизонтального оперения, 

Офлап тах - Максимальный угол отклонения флаперона, 
при этом 

Км=0, если число Маха М<М|, при M;<1,0, 

Км=Кмњах, ёсли число Маха М>МЬ, при М>>1,0, где 

Кмтах - максимальное значение коэффициента пропорциональности. 


В диапазоне М у<М<М, значение коэффициента Км изменяется линейно. 


Так как при отклонении флаперонов задней кромкой вниз возникает момент тангажа 
на пикирование, балансировочный угол отклонения горизонтального оперения 
становится меньше, чем при нулевом положении флаперонов. Это приводит к 
уменьшению аэродинамических нагрузок на горизонтальное оперение в виде 


уменьшенной аэродинамической силы (Рго(бфлап)) И УМеньшенного шарнирного момента 
(Миго(флап)): 


mh" 6 ,an<0 => Propran Pro => Ргоәфлап)<Рго => Миго(бфлан)Мшго 

где 

т Флап - безразмерный коэффициент момента тангажа самолета по углу отклонения 
флаперонов, 

Sinan - УГОЛ отклонения флаперона, 

Фго(бфлап) - угол отклонения горизонтального оперения при отклонении флаперонов, 

Фго - угол отклонения цельноповоротного горизонтального оперения, 

Рго(бфлал) - аэродинамическая сила при отклонении флаперонов, 


Рго - аэродинамическая сила, 


Миго(бфлал) - шарнирный момент при отклонении флаперонов, 


Muro - шарнирный момент. 


Вследствие отклонения флаперонов также меняется местное обтекание 
горизонтального оперения и распределение давления по его поверхности, что приводит 
к уменьшению расстояния между центром давления аэродинамической силы на 
горизонтальное оперение и осью вращения горизонтального оперения по нормали к 


ней при отклонении флаперонов (1. д.(5флал)), И, следовательно, к дополнительному 


уменьшению шарнирного момента (Миго(бфлав)): 


Јл бфлапу ід => Muropran < Muro 
где 
[д (бфлап) - Расстояние между центром давления аэродинамической силы на 


горизонтальное оперение и осью вращения горизонтального оперения по нормали к 
ней при отклонении флаперонов, 

lug - расстояние между центром давления аэродинамической силы на горизонтальное 
оперение и осью вращения горизонтального оперения по нормали к ней, 


Миго(ёфлап) - шарнирный момент при отклонении флаперонов, 
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Muro - шарнирный момент. 


Таким образом, при реализации на самолете синфазного отклонения флаперона 
снижаются аэродинамические нагрузки на горизонтальное оперение и на хвостовую 
часть фюзеляжа. 

По итогам летных испытаний самолета достигнуты результаты, подтверждающие 
снижение аэродинамических нагрузок на горизонтальное оперение и на хвостовую 
часть фюзеляжа и улучшение тактико-технических характеристик самолета. 

На фиг. 2 представлен график зависимости угла отклонения консолей 
горизонтального оперения Фго от числа Маха М полета без синфазного отклонения 
и ссинфазным отклонением флаперонов на положительный угол задней кромкой вниз 
при выполнении разгона в прямолинейном горизонтальном полете вблизи земли. 

На фиг. 3 представлен график зависимости аэродинамических сил Pro, действующих 
на консоли горизонтального оперения, от числа Маха М полета без синфазного 
отклонения и с синфазным отклонением флаперонов на положительный угол задней 
кромкой вниз при выполнении разгона в прямолинейном горизонтальном полете вблизи 
земли. 


На фиг. 4 представлен график зависимости шарнирного момента Muro, 


действующего на консоли горизонтального оперения, от числа Маха М полета без 
синфазного отклонения и с синфазным отклонением флаперонов на положительный 
угол задней кромкой вниз при выполнении разгона в прямолинейном горизонтальном 
полете вблизи земли. 

Представленные на фиг. 2, 3, 4 графические зависимости угла отклонения консолей 


горизонтального оперения Фго, аэродинамической силы Рго, шарнирного момента 


Muro от числа Маха полета без отклонения флаперонов и с отклонением флаперонов 


демонстрируют, что при реализации на самолете синфазного отклонения флаперона в 
зависимости от числа Маха и угла отклонения горизонтального оперения уменьшаются 
нагрузки на горизонтальное оперение и хвостовую часть фюзеляжа и как следствие 
улучшаются тактико-технических характеристики самолета. 


(57) Формула изобретения 
Самолет, включающий фюзеляж, крыло с управляющими поверхностями, 
включающими левый и правый флапероны, цельноповоротное горизонтальное оперение, 
отличающийся тем, что флапероны выполнены с возможностью синфазного отклонения 
при сверхзвуковых режимах полета в соответствии с закономерностью: 


Spaan=min {Км “Oro, Офлап тах} А 
где 
Ӧфлап - Угол синфазного отклонения флаперона, 


тіп - функция выбора минимального значения из выборки, 
Км - коэффициент пропорциональности между углом отклонения горизонтального 


оперения и углом отклонения флаперонов, зависящий от числа Маха (М), 
М - число Маха, 
фго - угол отклонения цельноповоротного горизонтального оперения, 


Ӧфлап тах - Максимальный угол отклонения флаперона, 


при этом 
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Км=0, если число Маха М<М}, при М|<1,0, 
KM=KMmax если число Маха М>М», при М›>1,0, где 


Кмиах - Максимальное значение коэффициента пропорциональности. 
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Фиг. 1 


Фго 


= без отклонения флаперонов 


с отклонением флаперонов 


Фиг. 2 
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Pro 


oe без отклонения флаперонов 


с отклонением флапероноз 


Фиг. 3 


= без отклонения флаперонов 


----- с отклонением флаперонов 


Фиг. 4 
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